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第１章 緒論 
 
1.1 緒言 
国内の電力会社では、発電効率が高いことや負荷追従性に優れることなどから、ガ
スタービンと蒸気タービンを複合したコンバインドサイクル発電設備の導入が進めら
れており、ガスタービン保有台数が増加している。ガスタービン高温部品（動翼、静
翼、燃焼器など）は、高温の燃焼ガス通路部を構成する部品であることから、高温強
度と耐食性に優れる Niや Co基の超合金が主に使用されている 1)。しかし、長期の使
用によりき裂や摩耗などの機械的損傷や強度低下などの材料劣化が生じ 2)、定期的に
部品を取替える必要が生じている。電力会社ではガスタービン保守費用の削減が大き
な課題となっており、これら部品の劣化診断ならびに余寿命評価を実施して合理的な
部品の取替えや取替寿命を延長するなど、保守費用の削減を目指した様々な取り組み
が行われている 3)。 
ガスタービン動翼は内部に複雑な冷却構造を持つ回転部品であり、運転中の遠心力
および起動停止に伴う熱応力の繰り返しも負荷される厳しい環境に曝される。動翼の
表面には、高温での耐酸化・耐食性を目的として合金（MCrAlY）コーティングが施
され、さらに耐酸化性を高めるために Al 拡散浸透処理が適用されている。動翼の母
材（動翼材）には、主にクリープ強度の観点から、γ’相（Ni3Al）析出強化型 Ni
基超合金が使用されている。実機における長時間の使用により、動翼コーティング層
および動翼材において組織変化や機械的特性の低下などの材料劣化が生じ 4),5)、動翼
の修理や取り替えが必要になるなど、ガスタービンを保守するうえで様々な課題を抱
えている。 
これら状況を鑑み、動翼の劣化診断および寿命延長技術の開発を目指し、動翼に適
用されているコーティング材および動翼材を対象に本研究を行った。本研究では、実
機動翼に用いられているコーティングが適用された動翼材を対象に､長時間高温暴露
によるミクロ組織および機械的特性の変化を明らかにし、劣化機構を検討した。さら
に、実機使用により機械的特性が低下した動翼材を対象に、HIP（Hot Isostatic 
Pressing；熱間等方加圧）技術を適用した熱処理により、劣化した動翼材の特性回復
を検討した。 
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1.2 ガスタービンとコンバインドサイクル発電の特徴 
国内の電力会社では二度にわたる石油危機を契機とし、電力供給の安定性、経済性
および環境への影響などを総合的に勘案した最適な電源構成を目指して、それまでの
石油偏重の傾向を改め石炭とともに液化天然ガス（LNG）の利用拡大を図ることとな
った。一方、昼夜および季節間での電力需要の格差が広がり、また、原子力発電が一
定出力のベース電源として比率が増すに従い、需要と供給の格差を解消する負荷調整
機能が火力発電の課題となった。Fig.1-1 に、中部電力における火力発電設備の熱（発
電）効率の変遷と平均熱効率の推移を示す。従来、火力発電の主体となっていた汽力
（蒸気タービン）発電は蒸気条件の高温・高圧化や大容量化などにより、1955 年頃
の 30％前後から 1975 年頃の 40％前後まで熱効率は向上し、建設コストと発電コス
トの低減が図られてきた。しかし、汽力発電の主要機器であるボイラー、蒸気タービ
ンに使用される金属材料の高温強度の制約および経済的観点から、さらなる高温・高
圧化による熱効率の向上は難しいことが予想された 6)。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-1 Trends of thermal power plants efficiency in 
Chubu Electric Power Co. 
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これらの背景から、比較的高価な LNG を最も効率良く利用する手段として、ガス
タービンと蒸気タービンによるコンバインドサイクル（複合）発電が注目された。コ
ンバインドサイクル発電は、汽力発電の高温化に対する制約を高温部にガスタービン
（ブレイトンサイクル）を利用して解消するとともに、高温の排気ガスエネルギーを
回収し熱源とする蒸気タービン（ランキンサイクル）を組み合わせ、二つの熱サイク
ルをコンバイン（複合）して熱効率の向上を図っている 7)。コンバインドサイクル発
電設備の概略構成を Fig.1-2 8 )に示し、その特徴を以下にまとめる。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-2 System configuration of combined cycle power plant 8 ). 
 
 
(1)熱効率が高い 
従来の LNG を燃料とした汽力発電の約 40％に対し、コンバインドサイクル発電
の熱効率は 1100℃級ガスタービンを用いた場合に約 43％、1300℃級ガスタービン
を用いた場合には約 48％に達している。また、コンバインドサイクル発電設備は複
数のガスタービンから構成されるため、ガスタービンの運転台数を順次減らして部
分負荷とすることにより、部分負荷効率の大幅な低下を避けることが可能である。 
(2)起動停止時間が短い 
従来の汽力発電に比べ、比較的小容量機を組み合せた設備構成であるため、短時
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間での起動が可能であり、負荷追従性に優れる。 
(3)環境特性に優れる 
LNG を用いたコンバインドサイクル発電設備では、煤塵や硫黄酸化物の発生が
ほとんど無く、熱効率が高いため出力当たりの CO2排出量は少なく、環境特性に優
れる。また、コンバインドサイクル発電の蒸気タービンが分担する出力は設備全体
の約 1/3 と小さいため、同容量の汽力発電設備と比較して温排水量は少ない。さら
に、発電設備の単位面積当たりの発電量が大きく、発電設備に必要な敷地面積は小
さい利点がある。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-3 Appearance and cut view of gas turbine. 
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現在、コンバインドサイクル発電に用いられているガスタービンの外観および断面
図を Fig.1-3 に例示する。図に示すように、ガスタービンは主に圧縮機、燃焼器、タ
ービンから構成される。外気から吸引された空気は圧縮機により圧縮され燃焼空気と
して使用されるとともに、一部はタービンロータ、動翼および静翼などの冷却に用い
られる。また、燃焼空気は燃焼器において燃料と混合・燃焼し、発生した燃焼ガスは
燃焼器尾筒（トランジションピース）を通ってタービンに送り込まれ、動翼および静
翼を通って排出される。 
ガスタービンに関する基本特許は 1895年に米国のC. G. Curtissにより取得され、
1930年代に英国とドイツで相ついで航空機用として実用化された 9)。発電用としては、
1939年にスイス Neuchâtel発電所において Brown Boveri（BBC）が出力 4MWの
ガスタービンを世界で初めて実用化し、同年米国では General Electric（GE）が航
空機用を発電用に転用した 3MWのガスタービンをコンバインドサイクル発電用とし
て実用化している 10)。また、第二次大戦中には軍事目的によるジェットエンジンの研
究が進み、航空機用ガスタービンの研究から生み出された技術が発電、工業用などに
応用され性能向上に寄与した。大戦後、引き続き各国で発電用ガスタービンが製造さ
れたが、発電容量が小さく、腐食の問題から安価な低質重油の使用が難しかったこと
などから、短時間運転のピーク負荷用として導入された。当時の発電用ガスタービン
の主流は一軸の単純サイクルで熱効率は 30%前後であったが、これらガスタービンの
排気温度は 500℃前後であることから、この排熱を利用するコンバインドサイクル発
電が注目されるようになった。1970 年にはフランスで BBCにより 32.2 万 kW の発
電設備が建設され、米国でも GEなどによってコンバインドサイクル発電設備が建設
されるようになり、1980年代に入って本格的な普及が始まった 9)。 
我が国では、1957年に北海道電力豊富火力発電所において出力 2MW、熱効率 24%
の富士電機製ガスタービンを初めて事業用として導入し 11)、その後非常用ならびにピ
ーク負荷用発電設備としてガスタービンが導入された。1970 年に、四国電力坂出火
力発電所で初めてコークス炉ガスを燃料とするコンバインドサイクル発電設備
（225MW）が運転開始し、1984 年には LNG を燃料とする東北電力東新潟火力発電
所 3 号系列（1090MW）が運転開始し、国内電力各社で導入が広まった。これらガス
タービンの燃焼ガス温度（タービン入口ガス温度）が 1100℃級のガスタービンを用
いたコンバインドサイクル発電設備は、熱効率などの点で優れた特徴を有することが
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実証されたため、1994 年には九州電力新大分発電所第 2 号系列（870MW）において
1300℃級ガスタービンによるコンバインドサイクル発電設備も運転を開始し、コンバ
インドサイクル発電は火力発電の大きな割合を占めるようになった 12)。Table 1-1に、
中部電力におけるコンバインドサイクル発電設備の一覧を示す。 
 
 
Table 1-1 Combined cycle plants in Chubu Electric Power Co. 
Power plant Output  (MW) 
GT 
manufacturer 
GT 
model 
Turbine inlet 
temp erature 
GT 
units 
Commercial 
operation 
Yokkaichi №4 560 G E（Toshiba） MS7001E 1100℃-class 5 1988 
Chita №1 & 2 529 MHI 501F 1300℃-class 2 1995-96 
Chita №5 & 6 854 G E（Hitachi） MS7001FA  1300℃-class 2 1994-95 
Chita Daini №1 854 G E（Hitachi） MS7001FA  1300℃-class 1 1994 
Chita Daini №2 854 G E（Toshiba） MS7001FA  1300℃-class 1 1996 
Kawagoe №3 1650 G E（Hitachi） MS7001FA  1300℃-class 7 1996 
Kawagoe №4 1650 MHI 501F 1300℃-class 7 1997 
Shin-Nagoya №7 1458 G E（Toshiba） MS7001FA  1300℃-class 6 1998 
 
 
1.3 コーティングと動翼材の特徴 
1.3.1 コーティングの特徴と開発の歴史 
コンバインドサイクル発電の熱効率の向上は、ガスタービンにおけるタービン入口
ガス温度（Turbine Inlet Temperature；TIT）の向上が有効であり、ガスタービン
高温部品に使用される材料と冷却構造の開発・改良により向上がなされてきた 13) ,14)。
GE製1300℃級ガスタービン（MS7001FA型）第1段動翼の外観と冷却構造を Fig.1-4
に示す。 
TITの上昇は、高温酸化などによる高温部品の材料劣化が促進される厳しい環境を
もたらすため、動翼表面には耐酸化・耐食コーティングの適用が必須となり、動翼に
使用される母材（動翼材）だけでなく、動翼材に適用される耐酸化・耐食コーティン
グに関しても研究・開発がなされてきた。現在、ガスタービンに用いられている動翼
材とコーティングを Table 1-2 に示す。 
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Fig.1-4 Appearance and cooling structure of 1300℃-class gas turbine blade. 
 
 
Table 1-2 Gas turbine blade materials. 
Stage  Material 1100℃-class GT 
MS7001E（G E） 
1300℃-class GT 
MS7001FA（G E） 
1300℃-class GT 
501F（MHI） 
Substrate GTD111DS GTD111DS IN738LC 
1st 
Coating CoNiCrAlY CoNiCrAlY + Aluminizing /  TBC 
CoNiCrAlY 
/  TBC 
Substrate IN738LC GTD111 IN738LC 
2nd 
Coating － CoCrAlY + A luminizing / CoNiCrAlY CoNiCrAlY 
Substrate U500 GTD111 IN738LC 
3rd 
Coating － Chromizing CoNiCrAlY 
Substrate U520 
4th 
Coating 
  
CoNiCrAlY 
 
 
1960 年代前半まで、TIT は低かったものの燃料中の Na、S、V などの成分に起因
した無冷却翼の腐食が発生し、1960 年代後半からは本格的に実用化された冷却翼に
よる TITの飛躍的な上昇により、動翼材の高温強度を向上させるため Mo、W 量の増
加および Cr量の低下が必要になり、冷却翼で耐食性の低下が問題となった 15)。1950
年代には、ガスタービン動翼には溶融 Al めっきが使用されていたが、高温耐食性を
 
Cooling air 
Convection cooling 
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高めるために Cr、Al、Si などの元素による拡散浸透処理が適用された。拡散浸透処
理は、制御雰囲気中での高温加熱により Al などの処理元素を母材中に拡散させる方
法であり、パック法と塗布法に大別できる 16)。パック法は、高温状態におけるハロゲ
ン化金属と被処理材との化学反応、あるいは雰囲気中に流出した H2 ガスによる還元
反応によって活性金属を析出させるとともに、母材内部へ拡散浸透させる手法であり、
加熱拡散処理中に Al などの元素はハロゲン化物蒸気として基材表面に供給され、そ
こで他の合金元素との置換反応や水素還元反応などにより金属として析出し、さらに
合金内部へ拡散する 15) ,16)。冷却孔内面にもコーティング可能な方法であることから、
現在の動翼などにも Al 拡散浸透処理（Aluminizing）が適用されている。しかし、
ガスタービンの高温化に伴う腐食環境の変化に対して、拡散浸透処理は処理元素が限
定されるために対応できなくなり、比較的組成に制約のない手法として耐食性元素を
堆積させる大気圧プラズマ溶射（Atmospheric Plasma Spraying；APS）などのオ
ーバーレイコーティングが注目され、1960 年頃に MCrAlY（M；Ni and/or Co）あ
るいは MCrAlX（X；微量添加元素）と呼ばれる合金コーティングが開発された 17)。
元素 M は Ni、Co、Fe などの基本構成成分であり、Cr と Al は合金表面に保護性の
高い酸化皮膜を形成する成分、元素 X は Y、Hf、Si、Ta などの保護性酸化皮膜の補
強維持機能を果たす成分で設計された合金である 15) ,18) ,19)。現在、Table 1-3 2 0 )に示
すように、MCrAlY には元素の配合割合を変えた多くの種類があり、市販品や航空機
用ガスタービンメーカーの仕様となっている組成は、M成分を除くとCrが 15~30%、
Alが 5~16%、Yが 0.1~1%の範囲に収まるものが多い 19)。 
MCrAlY のコーティング方法としては、皮膜の均一性や生産性の観点からプラズマ
溶射やフレーム（燃焼炎）溶射が主に適用されている 19)。溶射装置は、1910 年頃に
スイスの U. Schoopによって初めて開発された 20)。溶射皮膜は、Fig.1-5 に示すよう
にプラズマジェットやフレームなどで加熱され、溶融あるいは半溶融化された溶射材
料の微粒子が高速で母材表面に衝突、扁平化し、急速凝固・堆積することにより形成
される 16)。溶射皮膜のミクロ組織は、材料粒子が扁平化され積層した溶射に特有な層
状組織を呈し、冶金的に製造された緻密なバルク材のミクロ組織とは異なる。なお、
減圧プラズマ溶射（Low Pressure Plasma Spraying；LPPS）は真空プラズマ溶射
（Vacuum Plasma Spraying；VPS）とも呼ばれ、真空容器内で雰囲気を制御して
プラズマ溶射を行う溶射法である 21)。近年の TIT の上昇により、MCrAlY の単独使
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用ではコーティングの寿命が短いことが分かったため、耐酸化性の向上を目的として
Al 含有量を増加させた MCrAlY の研究が行われたものの、Al 添加量が 13％以上で
は延性が小さいことが分かった 22)。このため、延性の高い MCrAlY をコーティング
した後、表面部近傍のみ Alを濃化させる前述の Al拡散浸透処理法を適用する複合コ
ーティングが開発された 15)。 
 
 
Table 1-3 Chemical composition of various MCrAlY  20 ). （mass%） 
Fe N i Co Cr A l Y Hf Mo Si Pt Remarks 
 Bal. 23 18 12 0.3~0.6     PWA1356 
 Bal.  16 6 0.6     NASA Coat 
 Bal.  22 10 1     GEB50TF192 
  Bal. 18 8 0.3~0.6     RR9537/2 
  Bal. 23 12 0.3~0.6     PWA1348 
 32 Bal. 21 8 0.5     GEB50TF195 
Bal.   23 13 0.65     PWA1357 
Bal.   27 4 0.8     GEB50TF122 
 Bal.  20 11 0.3  0.3   RR9537/3 
 Bal. 22 17 12 0.6 0.25  4  PWA1386 
  Bal. 26 16  3    GEB50TF201 
  Bal. 25 12  2   5 GEB50TF194 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-5 Schematic drawing of thermal spraying 16 ). 
Sprayed particle Coating layer Substrate 
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GE 製動翼を対象にしたコーティングとしては、1980 年に高温耐食性に優れる
CoCrAlY（GT29）が開発されたものの高温耐酸化性に劣ることから、1985 年に
CoCrAlY の減圧プラズマ溶射と Al 拡散浸透処理の複合コーティング（GT29Plus）
を開発し、耐酸化性の向上を図った 19)。また、最近では CoNiCrAlY（GT33）を開
発し、実機に適用している。最近では、高速フレーム（High Velocity Oxygen Fuel；
HVOF）溶射法による MCrAlYや、Table 1-2 に示すように ZrO2系セラミックスを
用いた遮熱コーティング（Thermal Barrier Coating；TBC）が動翼に適用され始め
ている。 
 
1.3.2 動翼材の特徴と開発の歴史 
動翼材には、主にクリープ強度の観点からγ’相析出強化型 Ni 基超合金が一般的
に使用されている。Ni基超合金の組織は、基本的には Cr、Coなどが固溶したγ相（Ni
固溶体）、Ti、Ta などが固溶した金属間化合物γ’相（Ni3Al）および少量の MC、
M23C6、M6 C等の炭化物などで構成される。Fig.1-6 23)に示すように、Ni基超合金に
おけるγ’相は Ni3Alを基本組成とする L12型金属間化合物であるが、γ相とγ’相
はともに fcc 構造を基本としγ相中にγ’相が整合析出する。γ’相は転位の動きを
抑制する働きがあり、Ni3Al は温度上昇に伴い高温強度が向上する特異な温度依存性
を有する。これらの効果により、γ’相を含む Ni 基超合金は高温強度が優れ、長時
間高い強度を維持できる 23)。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-6 Lattice structure of γ and γ’ phase  23 ). 
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Fig.1-7  Schematic drawing of casting methods for Ni-base superalloys 23 ). 
 
 
ガスタービンが実用化された当時は優れた耐熱材料がなかったこともあり、TITは
約 500℃程度であった 24)。Ni 基超合金が 1941 年に開発されるなど材料技術の発展
とともに冷却技術が急速に進展し、航空機用、発電用ともに現状の TIT は約 1500℃
に達している 24) ,25)。1950 年代までは、鍛造による Ni 基超合金のみが製造されてい
たが、1960 年代にはγ’相を含む普通鋳造（Conventionally Cast；CC）合金、1970
年代には一方向凝固（Directionally Solidified；DS）合金、1980 年代には単結晶
（Single Crystal；SC）合金がそれぞれ開発された 7)。Fig.1-7  23)に示すように、DS
および SC 合金は高温クリープ損傷において破壊経路となる結晶粒界に対し、動翼の
遠心力方向に結晶粒を成長させることにより応力に垂直方向の結晶粒界をなくし、ク
リープ強度の改善を図っている。 
Fig.1-8 2 6 )に、GE製発電用大型ガスタービンにおける TITおよび第 1 段動翼設計
メタル温度の上昇の様子を示す。図中には第1段動翼材の名称および動翼材の 137MPa、
105h 相当のクリープ破断温度も合わせて示している。なお、最近 25 年間での TITの
上昇は年平均 25℃程度であり、そのうち冷却技術が年 15℃程度、材料技術が年 10℃
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程度の割合で高温化へ寄与していると言われている 27)。1970 年代には、現在も動翼
材として広く用いられている IN738LC が適用され、1980 年には航空機用 René80
を改良した GTD111 が適用された。1980 年代後半には、1300℃級ガスタービンに一
方向凝固鋳造による GTD111DSが適用され、最近の 1500℃級ガスタービン動翼では
RenéN5 などの SC合金が採用されている 10)。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-8 Improvement of gas turbine inlet temperature 
and blade materials 26 ). 
 
 
現在、発電用および航空機用ガスタービン動翼材に用いられている代表的な Ni 基
超合金の成分を Table 1-4 に示す。表に示すように、動翼材は耐高温腐食性を考慮し
つつ強度の向上が図られてきたため Crを最大 20%程度添加しており、また、W、Ta
等の高融点金属の添加による固溶強化により耐食性とのバランスを図っている。また、
最近の単結晶合金では Cr添加量を減らすとともに、Reを添加してクリープ強度の向
上を図っている。 
Rene77 
。 
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Table 1-4 Chemical composition of blade alloys.   （mass%） 
Alloy  Type N i Cr Co Mo W Ta Nb Ti A l C B Zr Others 
INX750 W Bal. 15.5 - - - - 1 2.5 0.7 0.04 - - Fe 7 
IN713C CC Bal. 12.5 - 4.2 - - 2 0.8 6.1 0.12 0.012 0.1  
IN738 CC Bal. 16 8.5 1.7 2.6 1.7 0.9 3.4 3.4 0.17 0.01 0.1  
IN738LC CC Bal. 16 8.5 1.75 2.6 1.75 0.9 3.4 3.4 0.12 0.01 0.005  
IN792 CC Bal. 12.4 9 1.9 3.8 3.9 - 4.5 3.1 0.12 0.02 0.2  
U500 W/CC Bal. 19 18 4 - - - 2.9 2.9 0.08 0.005   
U520 CC Bal. 19 12 6 1 - - 3 2 0.05 0.005   
U720 CC Bal. 17.9 14.7 3 1.3 - - 5 2.5 0.03 0.033 0.03  
Ren é77 CC Bal. 14.6 15 4.2 - - - 3.3 4.3 0.07 0.016 0.04  
Ren é80 CC/DS Bal. 14 9.5 4 4 - - 5 3 0.17 0.015 0.03  
Ren é142 DS Bal. 6.8 12 1.5 4.9 6.4 - 5 6.2 0.12 0.015 0.02 Re 2.8 
Ren éN5 SC Bal. 7 8 2 5 7 - - 6.2 - - - Re 3, Hf 0.2  
GTD111 CC/DS Bal. 14 9.5 1.5 3.8 2.8 - 4.9 3 0.12 0.012 0.03  
PWA1484 SC Bal. 5 10 2 6 9 - - 5.6 - - - Re 3, Hf 0.1  
CM247LC DS Bal. 8.1 9.2 0.5 9.5 3.2 - 0.7 5.6 0.07 0.015 0.015 Hf 1.4 
CMSX4 SC Bal. 6.5 9 0.6 6 6.5 - 1 5.6 - - - Re 3, Hf 0.1  
MarM247 CC Bal. 8.2 10 0.6 10 3 - 1 5.5 0.16 0.02 0.09 Hf 1.5 
W; Wrought, CC; Conventional Cast, D S; Directionally Solidified, SC; Single Crystal 
 
 
1.4 動翼保守における課題 
2000年に改正された電気事業法により、「自己責任原則」および「国の関与の最小
化」が打ち出され、原子力関係を除き原則的に電気事業者が自主的に検査を行って保
安を確保する自主保安体制に移行し、また、特別高圧需要家に対する電力小売分野の
自由化が開始された。これら背景により、国内の電力会社では発電部門の保守費用の
削減が大きな課題となり、火力発電で大きな比重を占めるコンバインドサイクル発電
設備に対する保守費用の削減が求められている。コンバインドサイクル発電設備にお
けるガスタービン高温部品（動翼、静翼および燃焼器等）には、比較的高価な超合金
が用いられているものの、厳しい作動環境のため運転初期から顕著な損傷が生じ、修
理の必要が生じている 4) ,5 )。このため、高温部品の取替費用の低減を目的として、取
替寿命の延長を目指した種々の取り組みが行われている 3)。また、高温部品の点検・
補修および部品交換時期は、機種、運転方法、使用燃料だけでなく、外気などのガス
タービンの立地環境によっても変わるため、画一的な設備の管理が困難である。この
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ため合理的に高温部品を取替える、あるいは取替寿命を延長するためには、これら部
品の劣化診断ならびに余寿命評価が重要である。また、部品の点検および修理に要す
る補修費も増加する傾向にあることから、補修量の低減を目的とした補修基準の緩和、
あるいは点検費用の削減を目的とした点検間隔の延長などの取り組みも行われている
が 3)、いずれの取り組みに対しても部品の劣化診断および余寿命評価は重要である。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-9 Degradation factors of in-service gas turbine blade 28 ). 
 
 
Fig.1-9  2 8 )に動翼の使用環境と損傷・劣化因子を示す。損傷・劣化要因としては、
機械的振動による高サイクル疲労、起動停止に伴う熱疲労、遠心力によるクリープな
らびに高温酸化・腐食などである。動翼は回転部品であり高い信頼性が求められるも
のの、内部に複雑な冷却孔を持つ薄肉構造であることから、高温酸化雰囲気下で材料
劣化が動翼表面近傍に局在化して進行する 28) ,29)。このため、精度の高い劣化診断や
余寿命評価は困難であり、高精度の劣化診断法や余寿命評価法の開発が求められてい
る。また、耐酸化性を向上させるために Al拡散処理を適用した MCrAlY コーティン
グでは、動翼のコーティング層にき裂が発生・進展することが報告されている 30) ,31)
ことから、コーティング層のき裂による動翼の信頼性低下が懸念される。このように、
動翼材にコーティングが適用されている動翼では、動翼材のみならずコーティングの
劣化を評価する必要がある。コーティング層に劣化・損傷が生じた場合、劣化したコ
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ーティング層の除去および再コーティング（リコーティング）を行い 16)、動翼の健全
性を確保している。したがって、より長期にわたり耐環境性を維持できる新しいコー
ティングの開発やコーティング層の精度の高い劣化診断技術の開発が望まれる。コー
ティング層の劣化診断が可能になれば、動翼の耐環境性を確保するための再コーティ
ングなどの修理適用最適時期が判断でき、合理的な修理が可能となる。 
一方、ガスタービン後段では第 1 段動翼のような前段と比較してメタル温度は低く
なるなど、使用環境は比較的緩和されることから、動翼にはコーティングを適用しな
い場合がある。これらの動翼では、前述のようなコーティングに起因するき裂などの
劣化・損傷を考慮する必要はないが、実機使用によりクリープ特性など動翼材の機械
的特性が低下することから、定期的に動翼を取替える必要が生じている 2)。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-10 Creep rupture life of unaged and serviced blades.  
 
 
Fig.1-10 に、発電用 1100℃級ガスタービン第 1 段動翼において 30000h 前後使用
した動翼材（IN738LC）および非加熱部における動翼材のクリープ破断寿命を調査し
た結果の一例を示す。動翼には、CoCrAlY あるいは CoCrAlY に Al 拡散浸透処理を
施した耐酸化・耐食コーティングが適用されており、母材には腐食・減肉は認められ
なかった。しかし、いずれの動翼材においても、図に示すように実機での長時間使用
によりクリープ破断寿命は低下する。このように、コーティングされた動翼に対して
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再コーティングを行い、耐環境性の確保を図った場合でも、実機使用により動翼材の
機械的特性は低下するため、動翼を取替える必要が生じる。したがって、コーティン
グの有無に関わらず、動翼の取替寿命を延長するためには長時間クリープ特性に優れ
る材料の開発や劣化した動翼材の材料特性を回復させる必要がある。しかし、動翼材
の特性回復手法は確立されていないのが現状である。 
 
1.5 従来の研究 
1.5.1 コーティングの劣化に関する研究 
1.3.1項で示したように、動翼コーティングに適用される MCrAlY は、TITの上昇
や使用燃料の多様化に伴う高温での耐酸化・耐食性向上を主眼として研究・開発がな
されてきた。従来、母材における有効肉厚減少による応力の上昇、粒界腐食による切
り欠き効果および腐食生成物形成による強度低下など、MCrAlY の適用によって各種
因子を抑制することによる環境保護効果に関し報告 16),19)が多数なされており、さら
に大気中においても MCrAlY による機械的特性低下の抑制が報告 32)されている。一
方、延性などの MCrAlY の機械的特性は母材の機械的特性に影響を与える 24)ことが
報告されているが、Fig.1-11  2 ) , 5 )に示すように高温では高い延性を示すことから、一
般的に MCrAlY に対する耐酸化・耐食性の評価ではき裂の発生は考慮しないこともあ
り、MCrAlY の機械的特性に関する報告は少ない。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-11 Ductility of MCrAlY and aluminide coatings 2) ,5). 
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Pennisiら 33)は、Al拡散浸透処理した Ni基超合金のき裂発生までの引張延性は約
0.2%で、CoCrAlY などの MCrAlY と比較すると小さいことを報告している。また、
吉岡ら 29)あるいは Bernstein ら 34)は、実機で使用したガスタービン動翼では Pt-Al
拡散コーティング層を起点とするき裂を報告している。一方、MCrAlY ではクリープ
破断寿命など高温強度特性は動翼材に比べると劣るものの、Al拡散浸透処理と比べ高
温延性が極めて大きいことから、高温環境下では動翼材の機械的特性を損なうことが
なく、MCrAlY により耐食性を付与できると考えられてきた 19)。しかし、吉岡ら 29)
は、CoCrAlY を適用した動翼において、実機使用後に低温部の動翼コーティング層
においてき裂の発生を報告している。 
近年、各種 MCrAlY に Al拡散浸透処理を適用した場合のミクロ組織や処理条件お
よび処理後の機械的特性などに関する研究が行われている。伊藤ら 35)によれば、
MCrAlY に Al拡散浸透処理を施した場合、形成される Al濃化層は外層に Alが濃化
した金属間化合物β相［(Co,Ni)Al］および内層に Cr が濃縮した二層組織になり、
Al 拡散浸透処理により成長するβ相は硬く脆性的であることから、Al 拡散浸透処理
により MCrAlY の硬さは上昇し、曲げ強度は低下することを報告している。緒方 36)
によれば、Al拡散浸透処理した CoCrAlY では表層はβ相（CoAl）からなるが、熱時
効によりβ相がγ相（Co固溶体）に変化し、表層の Al含有量が時間とともに低下す
ることを報告している。Cheruvu ら 37)は、実機で使用した動翼コーティング層の断
面ミクロ組織を調査し、緒方の結果と同様な組織変化を報告している。いずれも高温
環境下でのコーティング層における Al 濃度の減少に伴う耐食性の低下を劣化と考え
ており、コーティング層の機械的特性の変化に関連する報告は行っていない。Ellison
ら 38)は、実機使用後の Al 拡散浸透処理した CoCrAlY はγ、βおよびσ-CoCr の各
相から構成されることを報告しており、コーティング層と母材の相互拡散により成長
した相互拡散層の厚さに注目し、実機メタル温度の推定を行っている。このように、
実機のような高温環境下での動翼コーティング層の組織変化に対する報告は行われて
いるものの、耐酸化・耐食性の観点から Al濃度の低下に注目した研究が大半であり、
組織変化に関する報告はほとんど行われていない。 
Daleo ら 30)は、1300℃級ガスタービン第 1 段動翼において、起動停止による熱応
力の繰り返しにより低温部だけでなく高温部においても、Fig.1-12 に示すような動翼
表面のコーティング層から発生したき裂が母材まで達する事例を報告している。 
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Fig.1-12 Cracks on gas turbine blade with aluminized MCrAlY coating  30 ). 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-13 Typical strain -temperature profile of gas turbine blade  39 ). 
 
 
Russell  3 9 )によれば、ガスタービンの起動・停止過程では動翼前縁部に Fig.1-13
に示す温度・ひずみが負荷される。また、このような実機を模擬した温度変動を伴う
熱疲労（Thermo-Mechanical Fatigue；TMF）波形による疲労試験では、CoCrAlY
適用による疲労寿命の低下を報告しており、Al拡散浸透処理した CoNiCrAlY におい
ても同様な結果 40)が報告されている。岡崎 41)は、表面の Al濃化層に発生したき裂が
CoNiCrAlY 層および動翼材に進展することにより、母材の疲労寿命を低下させるこ
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とを報告している。このように、耐酸化性の向上を目的として動翼に Al 拡散浸透処
理した MCrAlY を適用した場合、動翼コーティング層にき裂が発生し、耐酸化・耐食
性の観点から動翼の信頼性を低下させるだけでなく、疲労寿命など機械的特性の観点
からも信頼性を低下させる可能性がある。したがって、動翼材に対する耐酸化・耐食
性環境保護皮膜としての機能消失の観点だけでなく、動翼材の機械的特性低下の観点
からもコーティング層に発生するき裂の評価は重要である。さらに、機械的特性低下
の観点からは、高温域だけでなく低温域でのコーティングの機械的特性の評価も重要
である。 
岡崎ら 42)は、CVD法により表面でAlを濃化させたCoNiCrAlYでは、900℃×2000h
の熱時効によりβ相［(Co,Ni)Al］が粗大化するなどの組織変化を生じるものの、低
サイクル疲労寿命には大きな影響を与えないことを報告している。杉田ら 28)あるいは
亀田ら 43)は、ミニチュア試験法の一種であるスモールパンチ（SP）試験法を適用し、
動翼に適用されているMCrAlYのき裂発生までの延性を室温から高温まで評価すると
ともに、実機使用による組織変化と延性の低下を報告している。一般的に、実機部材
から試験片の採取は困難なこともあり、高温あるいは実機使用環境下における Al 拡
散浸透処理したMCrAlYやこれら動翼コーティング層の機械的特性の変化に関する報
告はわずかであり、コーティングの組織変化と機械的特性の関係は解明されていると
は言い難い。 
SP試験法は、米国エイムズ研究所の Baikらによって開発されたミニチュア試験法
の一種であり 44)、原子炉における中性子損傷による照射脆化の評価に対する適用が検
討されており、破壊試験用の標準試験片が採取困難な部位における非破壊評価法を補
完する手法として期待されている 45)。測定される SP破壊エネルギーとシャルピー衝
撃 試 験 に よ り 求 ま る 延 性 － 脆 性 遷 移 温 度 （ Ductile-Brittle Transition 
Temperature；DBTT）との関係 46)や、測定される変位量と試験片表面に負荷され
るひずみの関係式 47)などが報告されている。 
 
1.5.2 動翼材の特性回復に関する研究 
動翼材に関する研究は、主にガスタービンの入口温度の上昇あるいは使用燃料の多
様化に対応する合金成分や製造法の開発などに関して多数行われてきた 10) ,14) ,16) ,19)。
Sims 4 8 )によりまとめられた Ni 基超合金のミクロ組織の特徴とその変遷を Fig.1-14
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に示す。図中上段には有益相、下段には有害相が示されており、年代とともにγ’相
の含有量が増加するとともに、γ’相の形状が変化する様子がまとめられている。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-14  Evolution of microstructure in Ni-base superalloys 48 ). 
 
 
Fig.1-10 に示すように、Ni 基超合金からなる動翼材では、実機使用によって機械
的特性の低下や組織変化が起こることから、高温下における強化機構や長時間使用後
の特性に関して多くの研究がなされてきた 2)。薄田ら 49)~51)は、IN700、IN738X お
よび U500 などのγ’相析出強化型 Ni 基超合金を対象にし、長時間熱時効による機
械的特性の変化を調査した結果、長時間加熱による組織変化により、引張、クリープ、
疲労などの機械的特性が低下することを報告している。このように、実機使用環境下
あるいは高温雰囲気での長期使用による動翼材の組織変化および機械的特性の低下が
数多く報告されている。 
従来の報告 2) ,52) ,53)より、長時間熱時効が動翼材の組織に与える影響としては、主
にγ’相および粒界炭化物の粗大化、σ相（CoCr）の析出の 3 点に要約でき、組織
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変化が機械的特性に与える影響は以下のようにまとめられる。 
(1)γ’相の粗大化 
粒内γ’相は、高温環境下において Ostwald 成長則に従って粗大化し、以下の
式で整理できる。ここで、d；粒径，t；時間，c；定数である。 
 
d = c･t1 / 3                   （1.1） 
 
なお、U500 のような均一で微細なγ’相からなる弱析出型超合金ではγ’粒径
が増加するのに対し、IN738LCや GTD111 などの比較的大きなγ’相と微細なγ’
相からなる複合組織を持つ強析出型超合金では、大きなγ’相が粗大化するととも
に微細なγ’相がマトリクスに固溶し消失する。γ’相の粗大化により、引張、ク
リープ特性などの機械的特性が低下する。なお、鎖状・フィルム状に析出する粒界
γ’相は粒界脆化を引き起こし、引張延性を低下させる。 
(2)粒界炭化物の粗大化 
非時効の動翼材で観察される不連続で微小な M23C6などの粒界炭化物は、高温環
境下で粗大化するとともに、連続した帯状あるいはフィルム状に変化する。このよ
うな炭化物の形態変化により、延性、衝撃値、クリープ特性などの機械的特性が低
下する。 
(3)TCP相の析出 
高温環境下では、動翼材に針状・板状のσ相（CoCr）などの TCP（Topologically 
Close-Packed）相と総称される金属間化合物相が析出する。σ相の析出により、
引張延性、衝撃値、クリープ特性、低サイクル疲労寿命などの機械的特性が低下す
る。 
一方、運転中に負荷される遠心力に起因するクリープ損傷に関して、McLeanら 54)
は IN738LCを対象にしたクリープ試験を行い、破断寿命の末期 10~15%の期間にお
いてクリープボイドが形成することを報告している。また、表面き裂はクリープの比
較的初期に発生するものの破断とは関係せず、粒界クリープボイドが連結して破断に
至ることを報告している。横川ら 55)は、U500の長時間クリープ破断特性を調査した
結果、γ’相の形状だけでなく鋳造欠陥もクリープ破断寿命に影響を与えることを報
告している。 
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Woodford  3 1 )は、動翼材の使用環境の影響に関して、雰囲気中の酸素や硫黄の粒界
拡散により表層部で粒界脆化を生じ、引張延性およびクリープ破断寿命を低下させる
ことを報告している。Chang  56)は、鎖状・フィルム状に連結した粒界γ’相の析出が
酸素脆化の原因であることを報告している。 
以上の機構により、実機における長期使用や長時間熱時効により動翼材は劣化し組
織変化や機械的特性の低下が起こることから、劣化した動翼材の特性回復を目的とし
た研究が行われている。薄田ら 50)は、850℃および 950℃で 10000hまでの熱時効を
行った U710 に通常の熱処理条件で再熱処理を行ったところ、850℃熱時効材ではほ
ぼ非加熱材の特性まで回復するが、950℃熱時効材では延性が回復できなかったこと
を報告している。Drunen ら 57)は、35000~59000h 運転した INX750 製の航空機用
エンジン動翼に各種熱処理を実施した結果、通常の熱処理単独よりも HIP（Hot 
Isostatic Pressing）と熱処理の組み合せた方が特性回復の効果が顕著で、新翼と同
等程度までクリープ破断寿命が回復できることを 1977年に初めて報告しており、U500、
U520、Nimonic105 および Alloy713C などの動翼材に対する効果も報告 58)されて
いる。河合ら 59)は、Ni基合金の HIP条件として、加熱温度はγ’相が固溶する温度
±55℃、圧力は 69~206MPa、保持時間は 1~6h であることを報告している。Tipler  
60)は、IN738LC の二次および三次クリープ中断材に HIP（1180℃´170MPa´2h）
と熱処理（1120℃´2h+845℃´24h）を適用した結果、クリープ破断寿命が 55~85%
程度回復できることを報告している。一方、Swaminathanら 61)は、発電用ガスター
ビンで使用した IN738、GTD111 などの動翼材に HIP と熱処理を適用した場合、
GTD111 では顕著な機械的特性の回復効果が認められたが、IN738に対する回復効果
は明確でなかったことを報告している。 
HIPは、熱間等方加圧法あるいは熱間静水圧加圧法とも呼ばれ、高圧容器内で高温
の供試材に等方的に高いガス圧を加えて、鋳造品や焼結製品中に存在する空孔を圧着
する、あるいは粉体を加圧焼結することにより、材料特性の優れた部品や素材を製造
する技術である 62)。1955年に米国 Battelle研究所において核燃料集合体の拡散接合
用に考案され 63)、工具鋼、超合金、電子材料およびセラミックス材料等の広範な産業
用材料を対象にして、粉体の焼結、仮焼結体の高密度化、鋳造・溶接欠陥の除去、拡
散接合などの製造技術として利用されている 64)。HIP による鋳造品の欠陥除去の研
究は、1965年頃から米国 Alcoaによって Al鋳造ピストンの疲労強度の向上を目的と
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して開始され、航空機関連の精密鋳造業界を中心に研究がなされてきた。航空機用ガ
スタービン動翼は、一般的に精密鋳造により製造され、複雑な内部冷却構造を持つ形
状であり鋳造性が悪いことから、鋳造欠陥の除去を目的として HIP技術が積極的に研
究されてきた。1972年に、HIP技術の適用による Ni基超合金の機械的特性の向上が
GEにより報告され、1975 年には精密鋳造品に対する工業的な HIPを Howmetが開
始した。現在、GE、Pratt & Whitney（P&W）の航空機用ガスタービン動翼などの
部品に適用されている 65)。高圧下で処理するため鋳造欠陥を消滅させて機械的特性を
均質化することができ、γ’相が固溶する温度に昇温するため一次、二次析出γ’相
および炭化物がマトリクスに固溶する。したがって、HIP および HIP 後の部分溶体
化温度での熱処理と時効熱処理により、劣化材のミクロ組織が未使用材程度まで回復
し機械的特性も回復すると考えられる。Fig.1-15 に、一般的な HIP装置の外観と HIP
技術の動翼への適用概念図を示す。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1-15 Appearance of typical HIP furnace and schematic  
drawing of HIP treatment for gas turbine blade. 
 
 
1.6 研究目的 
1.4 節「動翼保守における課題」に示したように、本研究対象の動翼では動翼材に
コーティングが適用されることから、動翼材だけでなく動翼コーティング層の劣化を
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評価する必要がある。動翼材には比較的高価なものの高温強度に優れる Ni 基超合金
が適用されているが、使用環境が過酷で材料劣化が著しく、動翼の修理や取り替えが
必要になっており、現在ガスタービンを保守するうえで様々な課題を抱えている。 
一方、1.5 節「従来の研究」に示したように、動翼コーティング層における組織変
化などの報告は少なく、機械的特性に関する報告はほとんど行われておらず、動翼材
の劣化については多くの研究報告がなされているものの、劣化した材料の特性回復に
関する報告はほとんどない。動翼の劣化に対する課題を解決するためには、動翼コー
ティング層のミクロ組織および機械的特性の実機使用による変化や材料劣化機構を明
らかにして適切な劣化診断法を開発する必要があり、さらに実機使用により劣化した
動翼材の特性回復手法を開発する必要がある。 
これら状況を鑑み、動翼の劣化診断および寿命延長技術の開発を目指し、動翼に適
用されているコーティング材および動翼材を対象に本研究を行った。本研究では、実
機動翼に用いられているコーティングされた動翼材を対象に､長時間高温暴露による
ミクロ組織および機械的特性の変化を明らかにするとともに、劣化機構を検討するこ
とを目的とした。さらに、長時間実機使用により機械的特性が低下した動翼材を対象
に、HIP技術を適用した熱処理により低下した動翼材の特性回復を検討することを目
的とした。 
まず第 2章では、一方向凝固Ni基超合金の動翼材に減圧プラズマ溶射したCoCrAlY
合金を Al 拡散浸透処理したコーティング材を対象とし、未使用材、熱時効材および
実機使用材を供試材とし、コーティング材の組織および元素分布を光学顕微鏡、走査
型電子顕微鏡（SEM）および走査型オージェ分析装置（SAM）を用い調査・比較し
た。これにより、熱時効および実機使用環境下の高温酸化雰囲気で長時間暴露したコ
ーティング材の組織変化を明らかにする。 
また第 3 章では、前章と同じ未使用材、熱時効材および実機使用材を供試材とし、
ミニチュア試験法の一種であるスモールパンチ（SP）試験法および SP試験装置を用
いた低サイクル疲労試験により、コーティング材の機械的特性を室温および高温で調
査・比較した。これにより､熱時効および実機使用環境下の高温酸化雰囲気で長時間
暴露したコーティング材の劣化を評価するとともに、コーティング材の機械的特性の
変化とミクロ組織との関係を明らかにする。 
次に第 4 章では、1100℃級ガスタービン第 2 段および第 3 段動翼に用いられている
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2 種類の動翼材を供試材とし、実機で使用した後に各種の非破壊および破壊調査を行
って母材の材料特性を調査し、使用前と使用後の形状や断面ミクロ組織および機械的
特性などを比較した。さらに、調査した動翼材と同一の材質および使用履歴を持つ 2
種類の供試材に対し HIPおよび熱処理を施し、処理後に非破壊および破壊調査を行っ
て処理前後の材料特性を調査・比較した。これにより、実機使用により劣化した 2 種
類の動翼材のミクロ組織および機械的特性が本熱処理の適用によって回復できること
を明らかにする。 
以上、第 2 章から第 4 章までの研究を実施することにより、ガスタービン動翼に適
用される耐酸化・耐食コーティングの高温環境下での組織および機械的特性の変化が
明らかとなり､コーティング材の劣化診断が可能になるとともに、劣化した動翼材の
特性回復手法が確立できる。本研究の成果により､ガスタービン動翼の劣化診断およ
び寿命延長技術の開発に寄与できると考えられる。 
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